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記　号

C センサ比熱

d ピアノ線（ラフネス）直径

D 円柱模型直径

h 熱伝達係数

M Mach数

Pr Prandtl数
・qw 加熱率

r metric coefficientまたは回復係数

Re Reynolds数

R‾＊ 付着線境界層遷移に関する局所Reynolds数

s 境界層外縁流線に沿った座標

St Stanton数

t 時間

T 温度

極超音速流中斜円柱付着線上境界層遷移への鈍頭度の
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ABSTRACT
Experiments on attachment line transition of two yawed cylinder models with a sharp and a hemisphere nose

were conducted in a hypersonic wind tunnel. The tests were conducted at a free-stream Mach number of 7.1,

free-stream Reynolds number based on cylinder diameter varying from 0.1× 106 to 1.3× 106 and angles of

attack of 30deg, 40deg and 50deg. Results for the sharp nose model tests matched those of other hypersonic

wind tunnel tests. Tests for the hemisphere nose model at α=30deg showed nose bluntness to have a greater

effect on transition than expected, based on the entropy layer swallowing effect, while at α =50deg, the effect

was close to that expected. The bluntness effect at an angle of attack of 40deg showed the opposite tendency to

the other cases.

　

Keywords: Compressible flow, boundary layer transition

　

概　要

　先端を鋭く切り落とした斜め円柱模型と半球頭部を付加した模型の遷移試験を極超音速風洞において一様

流Mach数7.1、円柱直径を基準長とした一様流Reynolds数 0.1× 106～ 1.3×106の範囲で行った。迎角と

して30deg、40deg、50degの三条件で試験を実施した。その結果、無限斜め円柱を模擬した先端を鋭く切

り落とした斜め円柱模型では、他に報告されている極超、超音速風洞における付着線遷移データと比較的よ

い一致が得られた。半球頭部模型では、鈍頭度の効果によりα=50degでほぼ予測されたエントロピー層呑

込の領域に対応した遷移の抑制効果がみられたが、α=30degでは、予測をはるかに上回って遷移が抑制さ

れることがわかった。α=40degにおける鈍頭効果は他の2ケースとまったく異なり鈍頭度が増すと遷移が

早まる傾向を示した。

　

＊ 平成12年 2月 15日受付（received  August 2000）

＊1 空力特性研究部

＊2 流体科学総合研究グループ
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U,V,W 流速の x, y, z成分

x, y, z 座標（図3）

η 付着線境界層における特性長さ（ v/(dV/dy) ）
θL 境界層運動量厚

δ 境界層排除厚

ρ 密度

μ 粘性係数

ν 動粘性係数

κ 熱伝導率

Λ 後退角（π／2－α）
α 迎角

subscript

e 境界層外縁における値

w 模型壁における値

0 澱点状態

s 付着線における値

lami. 層流状態

turb. 乱流状態

∞ 一様流状態

superscript
＊ 参照温度（T＊ =0.3Te+0.1Tw+0.6T0）による値

1.　まえがき

　極超音速領域における境界層遷移の予測は、宇宙往還

機などの設計における空力加熱の正確な評価という観点

からも重要な問題である。実際、航空宇宙技術研究所と

宇宙開発事業団との共同で開発が進められている宇宙往

還技術試験機HOPE-Xの設計データ取得をその一つの目

的として実施された極超音速飛行実験機（HYFLEX）で

は、M∞～～10, Re∞～～2.×10
6近辺において胴体下面で境

界層遷移が観測され（図1）1、更に低迎角への迎角変更と

ほぼ対応して再び層流に戻るという結果が得られた。こ

れらはPollによる無限円柱付着線上境界層遷移の評価基

準2 に鈍頭によるエントロピー層呑み込みの効果を含めて

修正した基準により定性的にその傾向を説明することが

できた（図2）。無限円柱をもとにした判定基準をHYFLEX

に適用する際、考慮しなければならない要素として鈍頭

効果、実在気体効果などが考えられる。そこでは遷移に

関する鈍頭効果のうちもっとも基本的なものと考えられ

たエントロピー層呑み込みの効果のみを考慮し、迎角の

変更に伴い局所Reynolds数がある機軸方向断面x/L以降

において減少しそれが層流化を引き起こしたというもの

であった。しかし遷移Reynolds数の観点から定量的な説

明ができなかった上、そもそも無限円柱の基準を鈍頭円

柱のような3次元物体に適用した実験データがなかった。

そのため極超音速領域で斜め円柱付着線遷移への鈍頭効

果と、鈍頭効果の迎角依存性について実験的に調べる必

要が生じた。

　極超音速領域における境界層遷移への鈍頭効果は半頂

角の小さい円錐形状で詳しく実験が行われており、それ

らによると鈍頭効果は次の3つに大きく分類される3。（i）

bow shockにより形成される高エントロピー流による境

界層端の局所Reynolds数の低下、（ii）遷移Reynolds数

の変化、（iii）鈍頭部あるいはその近傍における遷移、で

ある。斜め円柱付着線上における遷移に、上述の分類が

そのまま当てはまるとは限らないが、（i）は遷移までの

距離を増加させる傾向があるのに対し、（ii）に関しては、

エントロピー層の呑み込み特性長さ付近における遷移で

もっとも遷移Reynolds数が大きく、その前後においてむ

しろ減少し場合によっては鈍頭効果が遷移Reynolds数を

早める傾向が報告されており、その機構の解明にいたっ

ていない。そのためここでは推算の容易な（i）のエント

ロピー層の呑み込みの効果を推定し、実験結果を整理し

（ii）の遷移Reynolds数の変化に関する知見を得ることを

試みた。（iii）の鈍頭部およびその近傍における遷移は今

回考えない。

　極超音速領域の実飛行における境界層遷移は、一様流

Reynolds数、エンタルピー、一様流乱れ、表面粗さ、Mach

数、壁温などが大きく影響し得ることが知られている。

しかし低乱一様流、高Reynolds数、高Mach数、高エン

タルピー条件などを同時に満たす試験法、設備は今のと

ころ存在しない。そのためここでは、Reynolds数、Mach

数をあわせ一般的な（低乱ではない）風洞において実験を

行うこととした。そのため過去に報告されている一様乱

れの少ない風洞による遷移データと比較する必要がある。

圧縮性流れにおける付着線上境界層遷移に関する実験的

研究は過去にいくつか行われており、Creel ら4 のM ∞

～～3.5低乱風洞、Murakamiら5のM∞～～5, 7 Ludwieg Tube

における報告がされている。一様流乱れの影響を確認す

る目的でここでは無限円柱を模擬した模型により遷移

データを取得しこれら過去に報告されている遷移データ

と比較、本実験の妥当性を確認した後、鈍頭度の効果に

関する試験を行うこととした。

2.　付着線境界層の遷移

2. 1　遷移クライテリア

　斜め円柱付着線境界層における遷移ははじめ非圧縮流

れにおいて研究が進められPoll2によって境界層の特性長

さ（ v/(dV/dy)η＝� ）を基準長とした局所Reynolds数

によって整理された。そこでは表面粗さやエンドプレー

トなど擾乱の大きさによって遷移Reynolds数が変化する

ことが報告された。さらにこのクライテリアを圧縮性流

This document is provided by JAXA.
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図1　HYFLEX胴体下面における空力加熱の時間変化1）

図 2　HYFLEXにおける局所R‾＊の変化1）
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れに適用するために以下に示されるように境界層の参照

温度を用いた修正が行われた。

　T＊=0.3Te+0.1Tw+0.6T0

ここでその局所Reynolds数は以下のように定義される。

　 Ueη
＊

v＊�
R‾＊＝―――�

ただし、

　
v＊

dV/dy
η＊＝　――――�

　この局所Reynolds数を用いて、上流に十分大きな擾乱

があった場合でもR‾＊<245であれば遷移はせず2、また一

様流乱れが遷移Reynolds数に影響を与えなくなる程十分

小さい一様流乱れの環境下において、遷移Reynolds数は

650<(R‾＊)t <700にあることが報告されている
4。今回の実

験では風洞気流の乱れを明確に把握していなかったため

245<R‾＊<650の範囲をカバーするように計画した。

2. 2　鈍頭度効果の見積もり

　前述のようにここでは遷移に及ぼす鈍頭効果の1つで

あるエントロピー層の呑み込みの効果を考慮し実験デー

タを整理することとした。鈍頭によって形成されるbow

shockのために生じるエントロピー層が徐々に境界層に

“呑み込まれる”ことによって、澱点と模型後端とでは境

界層外縁におけるエントロピーは一般に異なる。そのた

め同一の表面圧力であっても境界層外縁の局所Reynolds

数は気流方向に変化している。ここでは実験で得られた

遷移条件をこの局所Reynolds数の分布と比較するため、

呑み込み効果の影響範囲の推算を、axisymmetric ana-

l o g u e により行った。それは、表面圧力分布として

Newtonian圧力分布を仮定し境界層外縁における流線を

推算し6、境界層をその流線の広がりに相当する回転体上

の境界層と近似して境界層厚を空間的に逐次解く方法7で

ある（以下）。

　
δ�
θL
―― ＝ 5.55

ここで、

　 0.664  ∫s

0
ρ＊μ＊Ue r

2ds
ρe Ue r

θL ＝ ―――――――――――�

　その計算では衝撃波形状を仮定し、仮想回転体上の境

界層内を流れる流量と一様流流量との関係から通過した

衝撃波角度を推定し8  Newtonian表面圧力を仮定し境界層

外縁の諸量を計算した。

3.　風洞実験

3. 1　方針

　HYFLEX胴体下面において観察された境界層遷移の解

釈は前述のとおり無限斜円柱付着線における遷移基準を、

機体軸に沿ってR‾＊が変化するものとしたものである。

その仮定が妥当であったかを評価するため、また妥当で

なかった場合に鈍頭効果に関するデータを取得する目的

で、鈍頭斜円柱の付着線上遷移時期について調べた。そ

の際、鈍頭度の効果は迎角に大きく依存すると考えられ

るので鈍頭頭部形状は半球形状とし迎角変更により調べ

ることとした。

　実験要求として、極超音速領域であること、自然遷移

する高Reynolds 数を含む広いレンジであることなどか

ら、設備として航技研極超音速風洞φ500mm、M7ノズ

ルを使用することとした。しかしこの設備は低乱化に向

けた工夫を特別には行っていないため、鈍頭効果の試験

に先立って過去に報告されているCreelら4（M=3.5 低乱

風洞）、Murakamiら5（M=5, 7 Ludwieg tube）のデータ

と比較し遷移試験実施の意義について確認する必要が

あった。また同様の理由から一様流乱れ強度の影響を受

ける表面粗さの効果について調べ、無限、鈍頭円柱にお

ける振る舞いについて確認する。

3. 2　実験、模型及び計測、データ処理方法

　風洞気流範囲で遷移下限であるR‾＊=245（十分大きな

擾乱がある場合）および上限であるR‾＊=650（十分小さ

い擾乱の場合）を含むことができるよう、幅広い

Reynolds数範囲を有する極超音速試験設備である航技研

極超音速風洞（ノズル出口径φ500mm、一様流マッハ数

M∞～～7.1）で実験を行うこととした。この実験ではまず

無限斜め円柱の仮定が成り立つと考えられる形状の模型

を用いて過去のデータと比較できるデータを取得し、次

に頭部形状が半球形である模型を用いて鈍頭度の効果を

見るため、図3のように先端を切り落とした模型と、そ

れに取り付けられる半球頭部を用いた。上記要求

Reynolds数範囲を実現する円柱半径を有しかつ無限斜め

円柱の仮定を満たすこと、迎角 50deg におけるブロッ

ケージが約6%以内、風洞コア内（約φ300mm）に入る

などの制約条件の下でL/D～～8程度、D=40mmとした。

境界層遷移は、付着線上における加熱率を計測すること

で捕らえ、鈍頭効果を調べる際に必要な衝撃波形状を

シャドーグラフにより取得した。加熱率センサは同図中

のとおり模型中心線上に等間隔に8点配置し計測した。

This document is provided by JAXA.
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　加熱率計測ではセンサが模型上の表面粗さとならない

ことが望ましいため、同軸熱電対（米国Medtherm社製

TCS-E-.061-.375-500-10594, E-Type熱電対、外径φ1.6mm、

長さ9.5mm）を模型に埋め込み表面温度を計測すること

で行った。表面温度履歴から加熱率の導出には以下の式

に示されるように半無限一次元熱伝導の仮定を用いて求

めた9。

　・qw(t)＝　―――　――― ＋ ――∫
t

0
 ―――――― dτ�

ρCκ�
π�

T(t)�
t

1
2

T(t)－T(τ)�
(t－τ)3/2

　ここで模型材料の熱物性値としてMedtherm社から提

示されたT=300Kにおける値（ρ=8670kg/m3, κ=17.3 W/

mK, C=426.4 J/kgK）を用いた。模型材質は、電気的、熱

的要因による誤差10を減らす目的で同軸熱電対ジャケッ

トと同一材質であるクロメルとしている。得られた加熱

率の時刻歴と一様流総温、壁温からStanton数（もしくは

熱伝達係数）とし、それの時間平均を行った。

　ブローダウン型の極超音速風洞において表面温度計測

により加熱率を導出する場合、模型（センサ）の温度場

が裏面の影響などにより推定困難になる以前にデータを

取る必要があり、具体的には計測時間を短くとる、投入

を速やかに行う、模型初期温度分布が極力一様となるよ

うにする、などが考えられる。ここでは空気圧シリン

ダー駆動による高速投入装置を用いることで投入時間を

約0.2秒とし、模型投入後およそ0.5 sから1.0 sの範囲の

温度データを処理した（図4）。これは thermal diffusion

timeでαt/l2=0.13<0.2（l=6mm, t=1s）となり、裏面の影

響到達時間に関する条件を満足している11。また初期温

度分布を明確にするため1run に 1case のみの計測とし

図3　模型形状、センサ配置

This document is provided by JAXA.
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た。ここで使用した極超音速風洞はペブル加熱器におい

てブローダウン中に熱交換するもので総圧の低い条件で

は総温度の上昇に時間がかかるため、模型投入を気流成

立から約22秒後に行い、総温度の安定を確実にした。

　鈍頭効果を見るために取り付けた半球頭部と模型本体

との段差は実測により約 0.02mmであった。また今回

行った表面粗さは2次元ラフネスであり、定められたx/

D位置にピアノ線（d=0.07mm, 0.10mm, 0.20mm）を一周

巻き背面において模型にスポット溶接し固定した。

3. 3　試験条件

　試験条件は一様流Reynolds数で、Re∞, D～～1.0×10
5～

1.3× 106、M∞ =7.1、α=30deg～50degである。Poll
2に

よる付着線上遷移Reynolds数 と、境界層外縁マッハ数

Meなどの範囲は表1に示される。

　試験ケースを表2に示す。この表中 は一様流条件を示

図4　試験セットアップ

表1　試験条件

This document is provided by JAXA.
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すパラメータとして半球頭部円柱の場合も頭部なし円柱

の場合と同様（無限円柱と仮定）にもとめたものである。

3. 4　データ整理

　得られた加熱率から遷移を判定するために以下に示さ

れるBeckwithら12による層流および乱流加熱率の予測値

と比較した。

層流：

　

1
4

Stlami. ＝ 0.773Pr
－1　―――――   ――　 ―― ――   ―― －11

M∞ R∞, D

μs

μ∞�
T∞�
Ts

ps

p∞�
ps

p∞�

――�

回復係数：

　r ＝ Pr

1
2
――�

乱流：

　

1
5

Stturb. ＝ cosΛsin  ΛR∞, D  Pr 　　a ―― ―― ――　　  ――― ――   ―― ――�
μw

μ0

μ0

μ∞�
T∞�
Tw

ps

p∞�
D
u∞�

49
376

dV
dy

――�
4
5
――�3

5
――�

1
5
――�

2
3

－――�

ただし a=0.0228　

回復係数：

　r ＝ Pr

1
3
――�

　また加熱率分布での比較では上記無限斜め円柱付着線

における層流、乱流の加熱率予測値で規格化した下記パ

ラメータで整理している。

　S‾t ＝ ―――――――�
St － Stlami.

Stturb. － Stlami.

4.　結果及び考察

4. 1　無限円柱

自然遷移

　図5に各センサにおける熱伝達係数時刻歴の例を示す

（a : α=30deg, R‾＊=479 , b : α=30 deg, R‾＊=684)。ここで

無限円柱付着線の層流及び乱流境界層における加熱率推

算値がそれぞれ実線、破線によって示されている。どち

らのケースも模型投入直後に受けるピーク加熱以外は各

点でほぼ一定の熱伝達係数が得られた。投入後約0.5秒か

ら1.0秒の間の時間平均をしてS‾tの分布として整理した

ものが図6である。たとえばα=30degの図中（R‾＊＝479）

からx/D>4以降では加熱率がほぼ一定となり、無限円柱

の仮定が成り立っているものと考えられる。更に、R‾＊

=684ではx/D～～1以降で遷移が始まり、模型後端近くで

ほぼ完全に乱流に達していることが分かる。同図(a)中

R‾＊=668で遷移が確認できなかったのに対しそれよりの

低いReynolds数 R‾＊ =652において遷移が確認されてい

る。この原因は不明であるが、極超音速風洞では総温度

を厳密に管理することは困難なため各Runごとに総温度

が一般に異なる。そのように、壁温－総温比などここで

取り入れられていないパラメータに起因するものの可能

性が考えられる。

　得られた実験データから無限円柱を仮定し求めた付着

線遷移Reynolds数(R‾＊)tを図7に示す。今回の風試結果

は文献3, 4のデータと比べるとやや低いがMe =1.73を除

けばほぼ同レベルの値となった。Me=1.73のデータはα

表2　試験ケース表

This document is provided by JAXA.
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図5　計測加熱率時刻履歴の例

(a)α =30deg,  R‾＊=479

図 5　計測加熱率時刻履歴の例

(b)α=30deg,  R‾＊=684
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図6　加熱率分布（無限円柱）

(a)α =30deg, ラフネスなし

図6　加熱率分布（無限円柱）

(b)α =40deg, ラフネスなし
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図6　加熱率分布（無限円柱）

(c)α =50deg, ラフネスなし

図7　遷移R‾＊と局所Mach数Meとの関係
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=50degのものであるが、R‾＊=592およびR‾＊=597の再現

確認では遷移したケースとしなかったケースとがあり、

この値付近では壁温、総温度などの影響により遷移R‾＊

の値が変化するものと考えられる。以上のことから特別

に低乱化を行っていないものの、本風洞においても低乱

風洞とほぼ同じレベルの遷移Reynolds数が得られる事が

わかった。そのため本風洞を用いた鈍頭度効果データ取

得の妥当性を確認できた。

表面粗さの効果

　加熱率がほぼ一定となったx=140mm（x/D=3.5）位置

にピアノ線（直径 d mm）により表面粗さを導入したと

きの遷移Reynolds 数を示したものが図8である。迎角

50degでは d/η＊～～1.8～ 2.4付近にcritical roughness高

さがあると考えられる。それに対し迎角30degのケース

でははっきりした変化は見受けられず遷移Reynolds数は

比較的高い値となっている（文献4, 5で報告されている

結果を図9に示す）。critical roughness高さ、遷移Reynolds

数とも妥当な範囲にあることがわかった。

　表面粗さを導入した際の加熱率時刻歴の例（α

=30deg、P0=6.9MPa、T0=945K、d=φ0.20mm）を図10に

示す。粗さ直後のセンサ出力が模型投入直後は乱流加熱

に近い状態であったのが、数秒後には層流加熱率に戻る

傾向が確認された。原因については不明であるが計測時

間遅れなどのチェックから明らかに計測誤差の範囲を超

えている。同様の傾向は他のケースにおける遷移

Reynolds数付近での粗さ直後のセンサおよび後述の半球

頭部を付加した試験の一部においても観察され、遷移過

程における非定常な振る舞いの一つと考えられる。

4. 2　鈍頭円柱

　加熱率分布を図11に示す。α=50degでは、ほぼ同一

の気流条件で遷移開始点が後方に移動した結果が得られ

たが、α=30degでは、R‾＊ =703（無限円柱とした場合）

の気流条件においても遷移は観測されなかった。まずエ

ントロピー層の呑み込みの効果を推算するため、実験に

よって得られた衝撃波形状（例を図12に示す）から2.2

に示されたaxisymmetric analogueにより付着線上の境界

層外縁における気流条件から求めたR‾＊分布を調べた（図

13）。これによると迎角が浅くなるにつれ呑み込みの影響

領域は広がるが、α=30degにおいても x/D<2～ 3程度

である事がわかる。ここで用いたエントロピー層呑み込

み推算手法における誤差は大きいとは考えられるが、こ

れは斜め円柱付着線では下流に行くに従い流線が指数関

数的に広がりエントロピー層が急速に境界層に“呑み込

まれる”事によっている。この点において流線が常に線

型に広がる鈍頭円錐形状とくらべ大きく異なり、1.節に

おける（i）局所Reynolds数の低下による効果の影響範囲

が極めて限られた範囲に限定される。α=50degの実験結

果からはこのエントロピー層呑み込みの影響範囲にほぼ

図8　表面粗さの遷移R‾＊への影響

This document is provided by JAXA.
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図9　表面粗さの遷移R‾＊への影響（文献5より抜粋）

図10　表面粗さを付加した場合の空力加熱の時間変化
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図11　加熱率分布、遷移への鈍頭度の効果

(a)α =30deg

図 11　加熱率分布、遷移への鈍頭度の効果

(b)α =40deg

This document is provided by JAXA.



14 航空宇宙技術研究所資料753号

図11　加熱率分布、遷移への鈍頭度の効果

(c)α =50deg

図 12　衝撃波形状（シャドーグラフ）

(a)α =30deg
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図12　衝撃波形状（シャドーグラフ）

(b)α =40deg

図 12　衝撃波形状（シャドーグラフ）

(c)α =50deg
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一致した遷移の遅れが見られ、（ii）の遷移Reynolds数自

体の変化は大きくないと考えられる。それに対しα

=30degにおける実験結果では限定されたエントロピー層

呑み込みの影響範囲を大きく超えて、遷移が抑えられて

いることが分かり遷移Reynolds数自体の変化（この場合

は増加）が現れていると考えられる。しかし現段階では

遷移Reynolds数の定量的な評価にはいたっておらず、今

後より正確な方法で計算し再評価する必要がある。また

反省点として鈍頭頭部及びその直後における計測点数が

少なく遷移Reynolds数を精度よく同定することができな

かったことが挙げられる。

　図11中α=40degでは半球頭部なしの試験では風洞作

動範囲内で境界層遷移が確認されなかったのに対し、半

球頭部を付加することで逆に遷移が早まる傾向が見られ

た。これは鈍頭部又はその近傍における遷移とも異なる。

そのため局所Reynolds数が減少したにもかかわらず遷移

Reynolds数の変化（減少）が上回った可能性がある。し

かし今回の実験では風洞一様流Reynolds数を上昇させる

と加熱率も徐々に上昇しはっきりとした遷移Reynolds数

を同定することが困難であったため遷移Reynolds数の同

定は今後の課題である。

　表面粗さの効果としてx=40mm位置にピアノ線を張っ

たときの結果を図8に示す。表面粗さd=0.2mmの場合の

結果のみ得られており定性的な傾向を見るのに対しても

十分な量のデータとは言えないものの、迎角α=30degに

おいては無限円柱の場合と比べ R‾＊にして100程度高い

遷移Reynolds数が得られた。また迎角α=50degにおい

ては無限円柱の結果と有意な差は見られなかった。これ

らは表面粗さを付加しない実験の結果、つまりα=30deg

の場合遷移Reynolds 数が増加しα=50deg の場合遷移

Reynolds数の変化が小さいという結果、と一致する傾向

である。ここでR‾＊やη＊などの計算には便宜上エントロ

ピー層呑込は考慮していない。

5.　結論

　頭部形状の異なる斜め円柱模型の遷移試験を極超音速

風洞において行った。その結果、無限斜め円柱を模擬し

た模型では、他に報告されている極超、超音速風洞にお

ける付着線遷移データと比較的よい一致が得られた。

　鈍頭度の効果によりα=50degではほぼ予測されたエン

トロピー層呑込の領域に対応した遷移の抑制効果が見ら

れ遷移Reynolds数の変化は見られなかったたものの、α

=30degでは大幅に遷移が抑制され遷移Reynolds数の増

加が確認された。しかし現段階では定量的な評価にはい

たっておらず、またエントロピー層呑込は簡易的な方法

で計算されたものなので、今後より正確な方法で計算し

評価する必要がある。α=40degの鈍頭効果は他のケース

と異なり鈍頭により遷移Reynolds数の減少と考えられる

傾向を示した。

図13　エントロピー層呑込によるR‾＊分布の変化
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